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摘 要 : 探究 了 局 部 端 前 掠 对 跨 音 悬臂 静 子 气动 性 能 的 影响 。 一 方面 ， 局 部 端 前 掠 可 以 减 小 悬臂 静 子 轮 载 端 吸力 面 


上 跨 音 区 的 峰值 马赫 数 ， 减 小 激 波 损 失 ， 另 一 方面 ， 局 部 端 前 掠 可 以 减 小 悬臂 静 子 轮 坑 端的 峰值 负荷 ， 使 得 负荷 沿 
弦 长 方向 重新 分 布 ， 减 小 污 漏 损失 。 同 时 ， 把 局 部 端 前 掠 技术 应 用 于 一 台 工 业 用 多 级 轴 流 压气 机 中 的 跨 音 悬臂 静 子 ， 


在 保持 总 压 比 和 稳定 工作 范围 的 前 提 下 使 得 多 级 压气 机 绝热 效率 提高 近 0.85%。 
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Study on the forward end sweep on the aerodynamic performance of 


二 transonic cantilevered stators 


LU Ha-Nan LIQiu-Shi PAN Tian-Yu 
(School of Energy and Power Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China) 

Abstract: The paper investigates the effect of forward end sweep on the aerodynamic performance of 
cantilevered stators. On one aspect, forward end sweep reduces both the peak Ma and the size of high-Ma 
region on the blade suction side, thus decreasing the shock loss near the hub. On the other aspect, it also 
reduces the peak load, leads to load redistribution in the chordwise direction and decreases the leakage 
loss. At the same time, the forward end sweep is applied to the transonic cantilevered stators in an 
industrial multistage axial-flow compressor. An improvement of adiabatic efficiency is achieved by 
approximately 0.9%, while the total pressure ratio ls maintained. 
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人 0 引 
= 近年 来 ， 为 了 进一步 提高 叶轮 机 械 压缩 系统 的 。 ” 静 子 ， 在 轮 席 区 域 具有 更 好 的 气动 性 能 。 
全 性能， 压气 机 设计 负荷 逐步 提高 并 接近 极限 ， 使 得 同时 , 随 着 当今 对 压气 机 减 重 的 需求 越 来 越 高 ， 


压气 机 内 部 流动 愈 发 复杂 。 静 子 作 为 多 级 轴 流 压气 不 同 于 带 冠 静 子 ， 整 体 叶 盘 和 悬臂 静 子 组 合 结构 被 
机 中 的 重要 部 件 ， 在 强 逆 压 梯度 下 工作 ， 其 内 部 流 广泛 应 用 于 小 型 航空 发 动机 的 压气 机 中 。 由 于 压气 
动 的 好 坏 不 仅 决定 了 静 子 内 部 流动 损失 的 大 小 ， 还 机 负荷 的 不 断 提 升 ,其 臂 静 子 通道 内 跨 音 区 和 激 波 、 
将 会 对 下 游 转子 内 部 流动 产生 重要 影响 。 因 此 ， 售 轮 载 端 泄漏 等 流动 现象 所 产生 的 气动 损失 严重 影响 
理 优化 静 子 内 部 流动 、 整 体 提高 其 气动 性 能 对 综合 悬臂 静 子 的 整体 性 能 。 
提高 整 台 多 级 压气 机 的 性 能 意义 重大 。 高 负荷 跨 音 悬臂 静 子 内 部 流 场 与 常规 带 冠 静 子 
在 过 去 的 30 多 年 里 ， 三 维 (3-D) 叶 片 造型 技术 存在 很 大 不 同 ， 激 波 损失 以 及 泄漏 损失 成 为 了 造成 
被 广泛 应 用 于 带 冠 静 子 的 气动 设计 中 [1,2]。 学 者 们 甚 辟 静 子 气动 损失 不 可 忽视 的 因素 。 针 对 这 一 问题 ， 
通过 数值 和 实验 研究 了 弯 和 掠 造型 设计 对 于 带 冠 静 Lange 等 [8] 通 过 设计 弯 造 型 的 悬臂 静 子 来 减 小 由 汇 
子 气动 性 能 的 影响 规律 及 作用 机 理 [3-6]。 对 于 弯 造 漏 流动 产生 的 气动 损失 ， 并 通过 一 台 4 级 低速 轴 流 
型 设计 ， 端 壁 处 正 弯 可 以 降低 端 壁 损 失 ， 但 是 会 增 压气 机 进行 了 验证 。 国 内 Luo 等 [9] 和 Wang 等 [10] 
加 叶 中 部 分 的 损失 ， 综 合 来 看 可 以 降低 静 子 的 总 体 也 针对 弯 造 型 设计 对 悬臂 静 子 内 部 流 场 的 影响 进行 


气动 损失 。 对 于 掠 造型 设计 ，Friedrichs 等 [7] 通 了 详细 研究 。 
过 实验 发 现 了 带 有 前 缘 后 掠 的 静 子 叶片 相 比 于 传统 目前 ， 公 开 文 献 中 对 于 悬 辟 静 子 的 研究 多 集中 
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于 弯 造 型 设计 对 上 甚 辟 静 子 内 部 流动 以 及 气动 性 能 的 
影响 研究 ， 然 而 ， 掠 造型 设计 在 跨 音 转子 中 有 效 控 
制 激流 损失 [11,12] 的 应 用 为 该 设计 在 跨 音 其 辟 静 子 
中 的 应 用 提供 了 参考 ， 本 文 试图 在 跨 音 悬臂 静 子 靠 
近 轮 载 端 采 用 局 部 端 前 掠 造 型 设计 ， 通 过 数值 模拟 
探 完 该 设计 对 悬臂 静 子 内 激 波 损失 、 汇 漏 损失 以 及 
静 子 总 体 气动 性 能 的 影响 。 


1 研究 对 象 


1.1 原型 悬臂 静 子 


本 文 研究 对 象 如 图 1 所 示 , S1 表示 所 要 研究 的 
悬臂 静 子 ， 在 悬臂 静 子 轮 载 区域 ， 静 子叶 片 与 轮 载 
壁面 之 间 存 在 间隙 。 在 计算 模型 中 ， 为 了 模拟 悬臂 
静 子 真实 的 进 气 条 件 ， 整 个 计算 模型 还 考虑 了 悬臂 
静 子 上 游 的 进口 导 叶 以 及 转子 叶片 ， 该 1.5 级 压气 


机 以 及 悬臂 静 子 的 几何 参数 如 表 1 所 示 。 


IGV 


Rl1 


Inlet guide vane Rotor1 Stator1 


1 1.5 级 路 声速 轴 流 压气 机 示意 图 


Fig. 1 Schematic of the 1.5-stage transonic axial-flow 


compressor 


表 1 压气 机 几何 人 参数 


Table 1 Geometric parameters of the compressor 


设计 参数 数值 
流量 系数 0.37 
级 负荷 0.35 
进口 Ma 数 0.5 
进口 轮 席 比 0.52 
S1 叶片 数 30 
Sl 叶 尖 间 际 (mm) 0.25 
S1 稠度 1.56 
Sl1 展 弱 比 1.43 


[键入 文字 ] 


ChinaXiv 合 作 期 刊 


1. 2 端 掠 悬臂 静 子 


本 文 掠 造 型 定义 为 基 元 叶 型 沿 弦 长 方向 的 移 
动 ， 当 基 元 叶 型 沿 弦 长 方向 向 上 游 移动 时 ， 定 义 为 
前 掠 ， 反 之 则 为 后 掠 。 图 2 给 出 了 由 原型 静 子 产生 
端 前 掠 造型 的 示意 图 ， 端 前 掠 静 子 是 通过 改变 原型 
藤子 积 登 线 的 曲率 获得 的 ， 在 原型 静 子 的 积 登 线 上 
均匀 分 布 7 个 控制 点 ， 每 个 控制 点 沿 基 元 叶 型 弦 长 
方向 的 移动 都 会 产生 掠 造 型 的 效果 。 


Baseline blade 


图 2 原型 静 子 与 掠 静 子 的 子午 面 视 图 


Fig. 2 Meridional view of the baseline and swept stators 


Swept blade 


为 了 使 掠 造型 设计 能 够 在 跨 音 悬臂 静 子 中 产生 
明显 的 气动 效果 ， 便 于 研究 掠 造型 对 悬臂 静 子 内 部 
流动 的 影响 规律 ， 本 文 在 对 悬臂 静 子 进行 局 部 端 前 
掠 造型 时 采用 了 优化 设计 ， 目 的 是 增强 端 掠 作用 效 
果 ， 便 于 更 加 清晰 地 认识 局 部 端 前 掠 造型 设计 对 跨 
音 甚 辟 静 子 内 部 流动 以 及 气动 损失 的 作用 规律 。 
2 数值 方法 

本 文 的 数值 计算 采用 NUMECA 公司 的 商用 
CFD 软件 FINE/TURBO，N-S 方程 求解 采用 FINE 
模块 ， 空 间 离 散 采 用 中 心 差分 格式 ， 时 间 推 进 采用 
四 阶 Runge-Kutta 法 迭代 求解 ， 计 算 过程 中 采用 多 
重 网 格 技术 和 局 部 时 间 步 加 速 收敛 。 满 流 模型 采用 
Spalart-Allmaras 模型 ， 工 质 选 择 理想 气体 。 

计算 过 程 中 仅 对 单 通道 进行 模拟 计算 ， 压 气 机 
进口 给 定 标准 大 气 条 件 ( 总 压 101325Pa， 总 温 
288.15K) 和 轴 向 进 气 方向 ， 在 出 口 边界 处 ， 给 定 静 
压条 件 。 同 时 ， 计 算 模 型 中 的 固体 壁面 均 采 用 绝热 
无 滑 移 条 件 , 叶 片 通道 内 的 网 格 采 用 04H 型 拓扑 结 
构 ， 包 围 叶片 的 区 域 采用 O 型 网 格 ， 其 他 区 域 则 采 
用 了 HH 型 网 格 ， 如 图 3 所 示 。 基 臂 静 子叶 尖 间 隙 区 域 
采用 蝶 形 网 格 结构 来 提高 正 交 性 ， 为 确保 间隙 内 部 
流 场 模拟 的 准确 性 ， 间 辽 内 部 沿 径 向 方向 选择 大 约 
17 个 网 格 节 点 。 同 时 ， 在 整个 计算 域内 ， 对 壁面 处 
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进行 适当 的 加 密 处 理 ， 保 证 第 一 层 网 格 节 点 满足 


”> 


Trailing edge 


图 3 悬臂 静 子 的 计算 网 格 


Fig. 3 Computational mesh of the investigated cantilevered 


) <5 (如 图 4 所 示 )。 


IGV R1 


Inlet 


stator 


图 4 计算 域 中 的 六 值 分 布 


Fig. 4 The value ofthey in the computational domain 


为 了 检验 本 文采 用 的 数值 计算 方法 及 工具 的 可 
靠 性 , 但 是 由 于 缺少 所 研究 的 悬臂 静 子 的 实验 数据 ， 
采用 另外 一 台 1.5 级 轴 流 压气 机 的 实验 结果 来 检验 
数值 工具 ， 如 图 5 所 示 。 该 1.5 级 轴 流 压气 机 是 一 
个 3.5 级 轴 流 压气 机 实验 台 的 前 1.5 级 , 实验 数据 取 
自 该 3.5 级 轴 流 压气 机 [13], 在 实际 计算 中 , 把 取 自 
于 实验 的 静 子 S1 出 口 压力 径 向 分 布 赋 给 1.5 级 轴 流 
压气 机 作为 出 口 边界 条 件 。 数 值 结果 与 实验 数据 的 
对 比如 图 6 所 示 ， 比 较 可 知 ， 数 值 计算 结果 与 实验 
数据 吻合 较 好 ， 说 明 所 采用 的 数值 方法 和 工具 具有 


可 靠 性 。 


图 5 1.5 级 轴 流 压气 机 示意 图 


Fig. $ Schematic of the 1.5-stage axial-flow compressor 
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0 0.1S 0.3 0.45 0.6 0.75 0.9 
Absolute Ma number 
图 6 验证 算 例 数值 与 实验 结果 对 比 
Fig. 6 Comparisons between the CFD results and the 


experimental data in validation case 


3 结果 与 讨论 


3.1 局 部 端 前 掠 对 激 波 损失 的 影响 


图 7 给 出 了 原型 悬臂 静 子 与 局 部 端 掠 悬 臂 静 子 
靠近 吸力 面 的 Ma 数 分 布 云图 。 在 原型 悬臂 静 子 靠 
近 轮 席位 置 的 吸力 面 角 区 (区 域 A)， 能 够 明显 观察 
到 跨 音 区 域 的 存在 ， 当 对 原型 悬臂 静 子 采用 局 部 端 
前 掠 技术 之 后 ， 可 以 看 到 ， 靠 近 轮 载 位 置 吸力 面 角 
区 内 跨 音 区 域 的 面积 有 所 减 小 。 同 时 ， 吸 力 面 上 的 
峰值 Ma 数 明显 降低 (原型 1.33, 改 型 1.21), 静 子 内 
流动 的 激 波 损失 就 会 相应 降低 。 
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Baseline stator 


Swept stator Ma 


图 7 叶片 吸力 面 Ma 数 云图 


Fig. 7 Contours of Ma number near the blade suction surface 


由 此 可 知 ， 局 部 端 前 掠 可 以 通过 减 小 跨 音 悬臂 
静 子 吸力 面 上 跨 音 区 域 的 面积 以 及 相应 的 峰值 Ma 
数 来 降低 激 波 损失 , 进而 提高 悬臂 静 子 的 气动 性 能 。 


3. 2 局 部 端 前 掠 对 泄漏 损失 的 影响 


区 别 于 带 冠 静 子 ， 悬 臂 静 子叶 片 与 轮 载 壁面 之 
间 存 在 一 定 间隙 ， 这 就 使 得 靠近 轮 载 壁面 的 泄漏 流 
动 成 为 悬臂 静 子 总 气动 损失 的 另 一 大 来 源 。 图 8 给 
出 了 原型 悬臂 静 子 和 局 部 端 前 掠 悬臂 静 子 靠近 轮 载 
区 域 沿 弦 长 方向 的 负荷 分 布 对 比 结果 ， 负 荷 系数 定 
义 如 下 : 


区 二 (1) 


0.8% span 
-ea-Baseline blade 


—e-Sweptblade 


Loading coefficient 


0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1 
Normalized axiallength 


图 8 原型 静 子 与 局 部 端 前 掠 静 子 靠近 轮 载 区 域 沿 弱 长 方向 
的 负荷 分 布 
Fig. 8 Load distributions of the baseline and forward end swept 


stators near the hub 
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其 中 Ps 和 Ps 分别 表示 叶片 压力 面 和 吸力 面 上 的 压 
力 ， 了 ,表示 静 子 叶片 进口 总 压 。 由 负 蓓 分 布 对 比 结 


果 可 以 看 出 ， 局 部 端 前 掠 可 以 使 得 靠近 轮 载 区 域 的 
负荷 进行 重新 分 布 ， 降 低 悬 臂 静 子 靠近 轮 载 区 域 的 


图 9 给 出 了 原型 悬臂 静 子 和 局 部 端 前 掠 悬臂 静 
子叶 片 通道 截面 上 的 焙 云 图 对 比 结果 ， 可 以 看 到 ， 
由 于 局 部 端 前 掠 降低 了 静 子 靠近 轮 载 区 域 的 峰值 负 
荷 ， 使 得 其 辟 静 子 泄漏 流 减 弱 ， 一 方面 减 小 了 泄漏 


(a) Baseline stator 


(b) Entropy 


(Vkg K) 


Swept stator 


图 9 原型 静 子 与 局 部 端 前 掠 静 子 叶片 通道 截面 的 焙 云 图 对 
比 


Fig. 9 Entropy contours on the cross planes of the baseline 


stator and the forward end swept stator 


201710.00060v1 


chinaXiv 


人 


损失 ， 另 一 方面 缓解 了 轮 载 壁面 附近 的 堵塞 。 

综 上 ， 局 部 端 掠 可 以 通过 降低 悬臂 静 子 靠近 轮 
载 区 域 的 峰值 负荷 ， 减 小 泄漏 流 ， 进 而 降低 泄漏 损 
失 ， 提 高 悬臂 静 子 气动 性 能 。 


3. 3 局 部 端 前 掠 在 多 级 轴 流 压气 机 中 的 应 用 


鉴于 局 部 端 前 掠 能 够 有 效 降低 悬臂 静 子 靠近 轮 
开端 的 激 波 损失 以 及 泄漏 损失 ， 有 助 于 提高 悬臂 静 
子 的 整体 气动 性 能 ， 把 局 部 端 前 掠 技术 应 用 于 一 台 
工业 用 多 级 轴 流 压气 机 的 跨 音 速 基 臂 静 子 气动 设计 
中 ， 目 的 是 提高 整 台 多 级 轴 流 压气 机 的 绝热 效率 。 
具体 的 ， 把 局 部 端 前 掠 应 用 于 该 多 级 轴 流 压气 机 的 
前 四 级 跨 音 悬臂 静 子 ， 原 型 静 子 与 改 型 静 子 如 图 10 
所 示 。 


baseline Swept 


baseline Swept 
图 10 多 级 压气 机 中 前 四 级 原型 悬臂 静 子 与 局 部 端 前 掠 悬 臂 
静 子 示意 图 


Fig. 10 Schematic of the baseline stators and forward end swept 


stators in four stator rows of the multistage compressor (S1, S2， 
S3 and S4) 


图 11 给 出 了 原型 悬臂 静 子 与 局 部 端 前 掠 悬臂 
静 子 的 气动 损失 对 比 结果 ， 和 气动 损失 定义 如 下 : 


@=(p,- Pi)/ (Pp, p,) O) 


其 中 Bi 和 本. 分 别 表 示 静 子 进 、 出 口 的 总 压 ， Pin 表 


示 进 口 静 压 。 由 对 比 结果 可 以 看 出 ， 采 用 局 部 端 前 
掠 技术 之 后 ， 多 级 轴 流 压气 机 中 前 四 级 巧 臂 静 子 气 
动 损 失明 显 降低 ， 计 算 结果 再 次 证 明 局 部 端 前 掠 技 
术 可 以 有 效 降低 跨 音 惹 辟 静 子 的 气动 损失 。 

图 12 对 比 了 原型 压气 机 与 静 子 加 入 局 部 端 前 
掠 后 的 改 型 压气 机 的 气动 性 能 ,在 整个 工作 范围 内 ， 
改 型 压气 机 的 气动 性 能 较 原型 压气 机 有 显著 提升 ， 
绝热 效率 提高 近 0.85%。 同 时 ， 在 产生 相同 总 压 比 
的 前 提 下 ， 改 型 压气 机 的 绝热 效率 都 明显 高 于 原型 
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图 11 原型 悬臂 静 子 与 局 部 端 前 掠 悬臂 静 子 的 气动 损失 对 比 
结果 
Fig. 11 Comparison of the aerodynamic loss between the 


baseline stator and forward end swept stator 
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图 12 原型 压气 机 与 改 型 压气 机 的 气动 性 能 对 比 结果 


Fig. 12 Performance maps ofthe baseline and modified 


compressors 


压气 机 。 计 算 结果 表明 局 部 端 前 掠 技术 能 够 有 效 降 
低 跨 音 悬臂 静 子 的 气动 损失 , 显著 提高 其 气动 性 能 ， 
进而 提高 整 台 多 级 轴 流 压气 机 的 气动 性 能 。 


4 结论 


本 论文 以 跨 音 悬 臂 静 子 为 研究 对 象 ， 在 靠近 轮 

载 端 采用 局 部 端 前 掠 造型 设计 ， 探 究 该 端 掠 设计 对 
上 苹 辟 静 子 激 波 损失 以 及 泄漏 损失 的 影响 ， 并 把 该 技 
术 应 用 于 一 台 多 级 轴 流 压气 机 中 跨 音 虹 辟 静 子 的 气 
动 设计 ， 可 以 得 到 如 下 结论 
(1) 局 部 端 前 掠 可 以 通过 有 效 减 小 跨 音 悬臂 静 子 吸 
力 面 上 跨 音 区 域 的 面积 ， 并 且 降 低 相应 的 峰值 Ma 
数 来 降低 激 波 损 失 ， 进 而 提高 上 基 辟 静 子 气动 性 能 。 
(2) 局 部 端 前 掠 可 以 有 效 降低 其 辟 静 子 靠 近 轮 载 区 
域 的 峰值 负荷 ， 改 变 负荷 分 布 ， 减 小 泄漏 流 ， 进 而 
降低 泄漏 损失 ， 提 高 悬臂 静 子 的 气动 性 能 。 
(3) 把 局 部 端 前 掠 技术 应 用 于 一 台 多 级 轴 流 压气 机 
中 跨 音 悬 迪 静 子 的 气动 设计 ， 使 得 跨 音 悬臂 静 子 气 
动 损失 显著 降低 ， 改 型 后 的 多 级 轴 流 压气 机 气动 性 
能 显著 提高 ， 说 明 局 部 端 前 掠 技术 对 于 提高 多 级 轴 
流 压 气 机 的 气动 性 能 具有 重大 潜力 。 
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